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Abstract  In the present study, a three-dimensional parachute system in supersonic flow is numerically 
simulated using a simple “immersed boundary technique” together with the fluid-structure coupling scheme. The 
parachute system employed here consists of a capsule and a canopy, where the suspension lines are applied to 
connect them. The objective of this study is to investigate the effects of suspension lines on the complex unsteady 
flow structures around the parachute system, and the performance of the supersonic parachute at different angles 
of attack. As a result, since the distance between the capsule and canopy is rather small, the aerodynamic interac-
tions around the parachute system exhibit more apparent asymmetric flow/shock features when the angle of attack 
increases, and the suspension line shocks on the upper/lower surfaces are formed at different time. As the angle of 
attack is increased, the suspension line shocks are postponed to form, and become weaker. In addition, because of 
the coupling effects of the angle of attack and suspension line shocks, the time-averaged pressure distribution on 
 




the canopy inner surface becomes smallest at 5 degree of angle of attack, and reaches to be greatest at 10 degree; 
however, the drag coefficient increases with the angle of attack increment. 
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0  引言 
在 NASA的“火星科学实验室”（Mars Science Laboratory，MSL）探测任务中，“好奇号”探测
器已经成功地着陆在火星表面。“好奇号”在进入火星大气层以后从超声速到亚声速的减速过程是借助
于超声速降落伞而完成[1]。近几十年来，超声速降落伞的研究工作吸引了全世界的研究学者，其中降落伞



















为 45º，截面直径 1.2mm，绳长为 66mm。以上降落伞设计参数与日本航空航天局（JAXA）试验模型保
持一致，更多细节参考文献[15]。其研究目的是与文献[15]中的降落伞系统（X=57mm，d=24mm）相比较
来检验伞绳在不同攻角下对于降落伞周围复杂流场结构及阻力性能的影响机理。本研究中的拖拽距离系数
等参数如表 1所示，其中拖拽距离系数小于 NASA的 MSL降落伞模型试验中的名义值（大约 10）[9]，
这是因为本降落伞系统周围的流场模型更为复杂[16-19]，而通过伞绳对流场模型影响的机理研究可以更深
入地理解降落伞系统周围的流场模型及其影响因素。 
2  计算条件和数值方法 










图 1  三维降落伞模型 
Fig.1  Supersonic parachute system in the present study 
 
表 1  降落伞系统外形参数 
Tab.1  Specifications for the different parachute systems 
X/mm d/mm D/mm α/（º） X/d d/D 
57 24 120 0, 5, 10 2.375 0.2 
 
表 2  本研究计算所用的来流条件 
Tab.2  Free stream conditions employed in this study 
马赫数 Ma 雷诺数/m–1 总压/kPa 动压/kPa 总温/K 
2.0 2.04×107 166 21.0 298 
 
2.2  数值方法 
（1）流场计算 
本研究采用三维可压缩 Navier–Stokes方程，数值求解三维降落伞系统周围的超声速流场，控制方程
采用有限体积法进行离散。在本计算程序中，无粘通量选择 SHUS格式（Simple High-resolution Upwind 









流固耦合方法[13, 15, 23]如图 2所示，伞绳表面上的压力分布作为流体力，被应用到每一个伞绳控制点
的计算中。然后这些计算结果再通过“浸入边界技术”[13, 15, 23]被传送到流场计算中。 
为了同时计算流体和结构，弱耦合方法[13, 15, 23]（图 3所示）被应用到该计算中。在计算的每一个时
间步（N），从结构计算（N=0 时，伞结构的初始模型）中得到的控制点信息被传递到该计算步（N）的
 










              
 
图 2  流固耦合方法                                 图 3  弱耦合格式 
Fig.2  Fluid-structure coupling method                      Fig.3  Weak coupling scheme 
3  计算结果与分析 



























                     
 
（a）t= 10T5/46                （b）t=14T5/46                （c）t=19T5/46 
 
                
 
（d）t= 21T5/46                （e）t=24T5/46                （f）t=27T5/46 
 
                     
 
（g）t= 29T5/46               （h）t=33T5/46                （i）t=46T5/46 
 
图 4  攻角 α=5下的脉动瞬时流场结构（密度梯度） 
Fig.4  The representation instantaneous flow fields (density gradient) at angle of attack of 5 degree 
 
                     
 
（a）t= 15T10/46              （b）t=17T10/46                （c）t=18T10/46 
 
                    
 
（d）t= 21T10/46              （e）t=25T10/46                （f）t=28T10/46 
 
                     
 
（g）t= 30T10/46              （h）t=33T10/46                （i）t=46T10/46 
 
图 5  α=10下的脉动瞬时流场结构（密度梯度）  
Fig.5  The representation instantaneous flow fields (density gradient) at angle of attack of 10 degree 
 















图 6  伞内上下表面平均压力分布随着攻角的变化  













式中    F是伞体表面的内外压差；动压 q由静压 P和来流马赫数 Ma计算： 2
2








图 7  不同攻角下的降落伞的平均阻力系数 
Fig.7  Average drag coefficient for the parachute with different angles of attack 
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2015年 5月，中欧签署协议在载人航天领域开展合作，明确 2015年至 2017年中欧参与对方的航天
员训练活动，这为未来开展航天员国际合作将提供行之有效的模式。 
（编自中国航天科技集团公司网 2017-08-23） 
